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Die Untersuchungen Uber ''StrSmungsvorgSnge beim Betrieb uber- 
expandierter Du sen chemischer Raketentriebwerke" wurden von 
Mar 2 1972 bis Februar 1973 im Rahmen des NRC Resident Research 
Associateship Program der National Academy of Sciences (USA) 
im Astronautics Laboratory des George C. Marshall Space Flight 
Centers der NASA (NASA-MSFC) , Huntsville, Alabama, USA, durch- 
gefiihrt.Fvir die UnterstUtsung und Anregungen danke ich den 
Herren C.R. Bailey, Scientific Advisor, K.W. Gross, H.G. Paul, 
Division Chief, und D. Pryor. 

Seit MarL 1973 wird diese Untersuchung von der Deutschen For- 
schungsgemeinschaft (DFG) unterstiitzt. 

Das Ergebnis dieser Arbeiten ist in 3 Berichten des Lehrstuhles 
fiir Raumfahrttechnik der TUM zusammengefaBt: 

StromungsvorqSnge beim Betrieb Uberexpandierter Dxisen 
chemischer Raketentriebwerke 

'feil 1: Str6mungsabl6sung 

Teil 2: Seitenkrafte durch unsymmetrische Ablosung 

Teil 3: Methodun zur gezielten Stromungsablosung und 
Seitenkraf tverringerung 
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ZUSAMMENFASSUNG 


Bei der Auslegung eines Raketenmotors , der bei wechselndem 
Gegendruck betrieben warden soli, spielt die Bedingung "keine 
StromungsablSsung" eine wesentliche Rolle. Dies erfordert eine 
entsprechende Festlegung der Dilsenwanddruckverteilung . Dazu 
warden einige Effekte der mehrdimensionalen Diisenstromung be- 
handelt und die verschiedenen Erscheinungen bei der Stromungs- 
ablosung in Dvisen beschrieben und miteinander verglichen. 

Eine Untersuchung der verschiedenen verof fentlic.ien Stromungs- 
ablSsungsdaten erlaubt die Feststellung der verschiedenen Para- 
meter, die die AblQsungsbedingung beeinf lussen. Ein Vergleich 
der Experimentaldaten mit empirischen und theoretischen Ablo- 
sungsvorhersagemethoden fiihrt zur Auswahl geeigneter Glei- 
chungen fiir das AblQsungskriterium. Die Ergebnisse werden auf 
die Stromungsablosungsvorhersage des Space Shuttle Haupttrieb- 
werkes angewendet. 
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1. einfOhrung 

Beim Entwurf eines Raketenmotors , der innerhalb der AtmosphSre 
betrieben wird, spielt die Moglichkeit der Str6inungsabl5sung 
in der Diise eine wesentliche Rolle. Dieser Zustand kann wShrend 
der Brennperioden eines Triebwerkes, dessen Diise fiir eine groBe 
H6he ausgelegt ist, ohne Diffuser in niedriger H5he auftreten 
und ergibt sich wShrend der Anfahr-, Abschalt- und (ibermSBigen 
Triebwerksdrosselphasen. Unter stationaren Bedingungen versucht 
man die Str6mungsablosung 2 U verhindern, donn die Lage des 
Ablbsungspunktes der Stroinung ist instabil und fiihrt zu asymme- 
trischen, oszillierenden KrSften, die die Diise und die Trieb- 
werksaufhangungen beschadigen kSnnen [sbJ . 

Stromungsablosung tritt im Oberschallteil einer Raketendiise auf, 
wenn durch Oberexpansion der Wanddruck an einer Stelle der Duse 
auf 20 bis 50 Prozent des Umgebungsdruckes absinkt. Deshalb wird 
das FlSchenverhaltnis eines vorgegebenen Triebwerkes so ausge- 
wahlt, daB die Stromung unter stationaren Betriebsbedingungen 
nicht ablest. 

Bei einem Triebwerk, das fiir eine maximale Leistung im Vakuum 

+ 

ausgelegt wird und auBerdem in MeereshShe geziindet werden soil , 
wie es beim Space Shuttle Haupttriebwerk der Fall ist, wird die 
Festlegung des Diisenoff nungsverhaltnisses durch zwei Faktoren 
beeinfluBt. Die Leistung eines Rakete' "lOtors steigt mit zunehmen- 
dem bf fnungsverhaltnis . Da dadurch ebenfalls das Diisengewicht 
ansteigt, existiert ein Punkt, von dem an die Leistungssteige- 
rung durch den Gewichtsanstieg aufgehoben wird. Der Aspek' der 
Stromungsablbsung beim Betrieb in Meereshohe begrenzt zusatzlich 
das bf fnungsverhaltnis . Deshalb ist eine genaue Auslegung der 
Diisengeometrie erf order lich. Ein zu konservativ festgelegtes 
Flachenverhaltnis fiihrt zu einem uncrwiinschten Leistungsverlust . 

^Ahnliche Problemstellungen traten bei Atlas Sustainer Motor und 
beim J-2 Triebwerk auf. 




Erste Untersuchungen Uber StrOmungsablSsung in Dtlsen wurden von 
BUchner, Prandtl, Meyer, FlUgel und Stanton durchgefUhrt und 
von Stodola veroffentlicht [25, 38, 4oJ. Nach dem zweiten Welt- 
krieg fiihrten die stark angestiegenen Forschungsarbeiten auf 
dem Rakctentriebwerkssektor zu zahlreichen Untersuchungen 
dieses Problems. Forster und Cowles vom California Institute 
of Technology unternahmen die ersten bekannteren HeiSgasver- 
suche mit einem kleinen Salpetersaure/Anilin Motor [isj. Das 
Ergebnis dieser Arbeiten war die AblSsungsbedingung , dafi bei 
einer Uberexpansion auf 40 Prozent des Umgebungsdruckes die 
Strdmung von der Wand abreiBt. Diese Zahl wird manchmal als 
"Summerfield Kriterium" bezeichnet [sj und wird bis heute als 
konservativer Auslegungswert betrachtet [sj. Inzwischen wurden 
die Ergebnisse vieler Kaltgasversuche und verschiedener Heifi- 
gastests veroffentlicht, die die Tendenz der Messungen von 
Forster und Cowles bestatigten. 

Die steigenden Leistungsanforderungen an Raketenmotore erlauben 
nicht mehr die Verwendung des einfachen Summerfield Kriteriums 
zur Dusenauslegung. Man ist deshalb gezwungen, genauere Vorher- 
sagen fiir die Ablosungsbedingungen in Dusen zu verwenden, urn 
eine maximale Triebwerksleistung zu erreichen. 
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2. V0RGAN3 DER STROMUNGSABLO- 
S U N G 


FUr die Behandlung des Stromungsabldsungsprozesses 1st elne 
Beschrelbung der PhSnomene, die Im Experiment beobachtet wurden, 
notwendlg. Die Frage, ob In einer Diise die Strdmung abldst, 
hSngt wesentllch davon ab, welchen Wert der Diisenwanddruck Im 
VerhSltnls sum Umgebungsdruck errelcht. Deshalb soil zunSchst 
die Druckvertellung In einer Lavaldiise nSher untersucht werden. 

2.1 Druckvertellung In einer 
Lavaldvise 

In der Abb. 1 1st elne allgemeine Lavaldtise dargestellt. Der 


Brenn- 

kammer 



Diisenachse 


Abb. 1 Allgemeine Lavaldiise 

Wanddruck p hangt vom Zustand der Feuergase in der Brenn- 
w 

kammer, den Fin- und Auslaufbedingungen am Dais, ausgedrUckt 

durch die Kriimmungsradien r und r , dem lokalen Qffnungs- 

^2 

verhSltnis e und der Dusenkontur ab. Dabei 1st das Offnungs- 
verhaitnis 


( 1 ) 



Normalerweise wird zur Vereinfachung der Berechnung eine 
eindimensionale Strdmung angenonunen und mit einem liber dem 
Diisenquerschnitt konstanten Druck gerechnet [ 3 , 42 J. FUr 
ein ideales Gas mit dem Isentropenexponent y erhSlt man als 
Zusammenhang zwischen dem Wanddruck, dem Kammerdruck p_ und 

w 

dem Of fnungsverhaltnis 
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( 2 ) 


Damit ISQt sich zu jedem QuerschnittsverhSltnis der Wanddruck 
normiert mit dem Brennkammerdruck bestimmen. Fur lange DUsen 
mit kleinem Divergenzwinkel und groBem Einlauf radius stimmen 
diese VJerte mit den experimentellen Daten gut liberein [l3, 33 

Werden die Divergenzwinkel grdfier als 10° Oder verwendet man 
Diisen mit gekrlimmten Konturen# dann ergeben sich groBere Ab- 
weichungen von der eindimensionalen Theorie, da die Druckver- 
teilung liber dem Querschnitt nicht mehr konstant ist. Die 
eindimensionale Theorie gibt dann nur die mittleren Verhait- 
nisse im Querschnitt wieder. Die Tendenz der Druckverteilung 
im Diisenquerschnitt - ob der Wanddruck groBer Oder kleiner 
als der eindimensionale Druck ist- hSngt von der Lage des 
Querschnittes relativ zum Hals- und Endquerschnitt ab. 

Fiir eine genaue Berechnung des Stromungsfeldes in der Dlise 
mlissen Verfahren wie die Methode dor Charakteristiken ange- 
wendet werden. In der Abb. 2 ist dazu die Wanddruckverteilung 
in der Glockendiise eines LOX/LH 2 Hochdrucktriebwerkes darge- 
stellt. Entlang der Achse ist ebenfalls die Diisenkentur ein- 
gezeichnet/ die dem des Space Shuttle Haupttriebwerkes ent- 
spricht. Bei der Berechnung des Wanddruckes wurden folgende 
Punkte berlicksichtigt : 



(bar) 







zweidimensionale 

(rotationssymmetrische) 

,Rechnung 


- ■ - I j ♦- 


eindimensionale^^^^^ ~~ i 

Rechn'ang j i | 1 


8 10 12 14 16 18 20 22 


Diisenkontur 


Abb. 2 Wanddruckverteilung in der Glockenddse eines LOX/LHj 
Hochdrucktriebwerkes verglichen mit den eindimensio- 
nalen Druckwerten (Kontur und Oaten sind die des Space 
Shuttle Haupttriebwerkes: p = 205 bar, F = 2170 kN, 

^ ^ rr rs ^ ^ ✓ 


e = 77.5, LSnge 80% einer 15° KegeldUso, r^j/r^ = 1 
rr-./r4. = 0.?92) fl7, 29j 
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• Zweldlmenslonales rotationssymmetrlsches Strttmungs- 
feld und Relaxation der Feuergase (kinetische Ent- 
spannung) 

• Mischungsverhclltnisverteilung tiber dem Injektor 
(20 Stromrdhren) 

• Wandtemperaturverteilung und Xnderung der realen 
Kontur durch VerdrSngungsdlcke der Grenzschicht 

• Enthalpievermehrung der Treibstoffe vor der Einsprit- 
zung durch WMrmezufuhr bei der J. hlung 

Als Vergleich zu dieser nahezu "realen" Druckverteilung sind 
die eindimensionalen Druckwerte ebenfalls mit eingetragen. Es 
zeigt sich, daB im Halsgebiet der mehrdimensionale Druck wesent- 
lich rascher abfSllt als die eindimensionale Rechnung zeigt. 

Die Starke Anderung des Druckgradienten beim Ubergang von der 
Halsabrundung zur Parabelkontur flihrt zu schwachen Verdichtungs- 
stbBen. Im weiten Teil der n\ise ist der "reale" Druck etwa 2 
bis 3 mal hoher als der eindimensionale. Der Wanddruck am Diisen- 
ende entspricht dem eindimensionalen Druck bei einem Flachen- 
verhaltnis von etwa 40. 



0 0.1 0.2 0.3 0.4 

p (bar) 


I 


Abb. 3 Druckverteilung im Endquerschnitt 
(DUscnkontur nach ±>b, 2) 




7 


Da der Wanddruck erheblich hdher als der mittlere Druck ist, 
muB der Druck der Kernstrdmung wosentlich niedriger sein. Die 
Abb. 3 zeigt die Druckverteilung im Endquerschnitt der DUse 
von Abb. 2. Die Form der Druckverteilung in der NShe der Achse 
wird durch die Mischungsverhaltnisvariation im Einspritzkopf 
hervorgeruf en . 

Die Druckverteilung an der Wand kann durch eine VerMnderung 
der Dusenkontur bei konstanter Lange und konstantem Expansions- 
verhaitnis in weito^ Grenzen beeinfluBt werden. In der Abb. 4 
Sind dazu verschiedene mdgliche Konture:: und die Wanddruckver- 
teilung fUr eine DUse mit 75% der Ldnge einer Kegelduse von 
15° und einem FlSchenverhaltnis von 27.5 dargestellt. Die 



Abb. 4 Wanddruckverteilung und DUsenkontur (Diisenlange 
75% einer 15° Kegelduse, e= 27.5, y=l,2) 

Kegelduse liefert den geringsten Dusenenddruck. Im Bereich 
hinter dem DUsenhals ist der Wanddruck h6her als in einer 







GlockendUse, da das lokale QuerschnittsverhSltnis noch klelner 
1st. Ausgehend von einer optimalen Kontur (Rao Optimalkontur) , 
die den bei dieser LSnge und dem OffnungsverhSltnis grofitmSg- 
lichen Schubkoef fizienten im Vakuum liefert, kann man die Form 
so verSndern, dafl der Wanddruck im Endquerschnitt ansteigt. 

Diese Erhbhung wird durch eine starkere Einv’artskrummung der 
Wand erreicht. Obwohl der Enddruck dadurch steigt, sinkt der 
Schubkoef fizient geringfiigig ab [27 J. Durch geeignete Verande- 
rung des Wandkriimmungsradius ISngs der Diisenachse kann man 
trotz einer sich erweiternden Kontur einen Druckanstieg errei- 
chen (J-2D Kontur) . 

Man mufi deshalb bei der Untersuchung des Ablosu* gsverhaltens 
stets von der mehrc'imensionalen Expansion ausgehen. Die 
Verwendung tindimensional gerechneter Wanddruckwerte kann das 
Ergebnis zu sehr verfalschen [ 33 J . 

2.2 StrSmungsablosungsprozess 
2.2.1 Reine Stzomungsabldsung 

In der Abb. 5 sind das Stromungsfeld in einer iiberexpandierten 
Diise mit reiner Stromungsablosung und die dazugehorige Wand- 
druckverteilung dargestellt^ . Diese Art der Stromungsablosung 
wird bei chemischen Raketentriebwerken am haufigsten beobachtet. 

Ausgehend von der Brennkammer expandiert das Gas in der Duse. 1st 
der Umgebungsdruck vernachlassigbar klein, so verandert sich die 
Druckverteilung nicht. Dieser Druck soil deshalb als "Vakuumwand- 
druck" bezeichnet werden. Infolge der Zahigkeit entwickelt sich 
an der Wind eine Grenzschicht . Da diese bei Raketentriebwerken 

^Die Wanddruckverteilung/ die charakteristischen Punkte und die 
verschiedenen Abstande ergeben sich als zeitliche Mittelwerte 
niederfrequenter V7anddruckmessungen. Diese Daten konnen fiir eine 
Beschreibung des Ablosungsprozesses und die DUsenauslegung ver- 
wendet werden. 

flochfrequente Druckmessungen zeigen jedoch, daB der Ablosungs- 
punkt innerhalb der Ablosungslange oszilliert. Dieses Verhalten 
wird im Abschnitt 2.2.3 und vor allem in [ 35 ] (Teil 2: Seiten- 
krafte durch unsymmetrische AblSsung) diskutiert. 



normalerwelse turbulent ist, soil nur die turbulente StrSmungs- 
abldsung behandelt werden. 

Ist der Umgebungsdruck h6her als der Dusenenddruck, so ist ein 
VerdichtungsstoB erforderlich, um den Strahl auf den AuBendruck 
zu komprimieren. Die Grenzschicht kann nur gegen eine gewisse 
Druckdlfferenz anlaufen oberhalb derer sie abldst. In diesem 
Fall expandiert der Gasstrahl zunachst in der oben beschriebe- 
nen Weise bis zu einem Punkt x, an derc durch einen starken 
Druckanstieg der Ablosungsprozess beginnt. Die Grenzschicht 



Abb. 5 Stromung und Wanddruckverte? Inng in einer Uber- 
expandierten Dvise mit reiner StromungsablSsung 

i Anfang des Ablosungsgebietes 
s AblSsungspunkt 
p Plateaupunkt 
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verdlckt sich und eln schlefer Verdi chtungsstofi entsteht, der 
tief in die Grenzschicht hineinreicht. Innerhalb weniger Grenz- 
schichtdicken steigt der Druck fast auf den Umgebungsdruck an 
und die Grenzschicht 15st aL. Der Abl6sewinkel 1st in den 
meisten Experimenten konstant bei etwa 13.5° [ 20 ^. Stromab- 
v»Srts erhQht sich nach dem starken Druckanstieg der Wanddruck 
nur noch wenig,bis er fast den Umgebungsdruck erreicht. 

Zwischen dem abgeldsten Str^'hl und der Diisenwand wird wegen 
des Unterdruckes Umgebungsluft angesaugt, die sich mit der 
adjgelSsten Grenzschicht mischt. 

Dieses klassische Bild der Stromungsabldsung in einer viber- 
expandierten Uberschallduse erlaubt die Definition von vier 
verschiedenen (zeitlich mittleren) Punkten: 

i: Im Punkt i stellt man die erste Abweichung vom Vakuumwand- 
druckprofil fest. An diesem Punkt beginnt die Ruckkompres- 
sion der Stromung, jedoch tritt noch keine Ablosung ein. 

s; Die S-ciCinvung lost im Punkt s ab. Die Lage dieses Punktes 
kann in Kaltgasversuchen mit Olfilmen u.s.w. festgestellt 
werden. In HeiBgasraketenversuchen sind derartige Methoden 
nicht anwendbar, sodaB der wirkliche Abldsungspunkt fast 
nicht zu bestiramen ist. Lediglich die Ablagerung von RuB 
[«] Oder Kondensationserscheinungen an der Wand (siehe 
Abschnitt 2.2.3) kSnnen einige laformationen liefern. 

Zwischen i und s erfolgt der groBte Teil des Ablosungs- 
druckanstieges. Kaltgasversuche in Windkanalen mit Stufen, 
einfallenden VerdichtungsstdBen u.s w. ergeben, daB mehr 
als 80% des gesamten Druckanstiegs in diesem Gebiet auf- 
treten. Der Abstand zwischen i und s ist klein und betragt bei 
Kaltgasversuchen etwa 3 Grenzschichtdicken [20J . Der in [29] 
aufgefiihrte Abstand von nur einer GrenzschichtstMrke weicht 
erheblich davbn ab und ist etwas fragwvirdig. 

p; Im Punkt p verflacht sich der steile Druckgradient des 
Ablosungsgebietes . Diese Steile wird Plateaudruckpunkt ge- 
nannt. Der Punkt p ist etwas schwer zu definieren, da der 
Druckgradient niemals zwischen i und dem Diisenende ver- 
schwindet. Zwischen i und p findet der gesamte Abldsungs- 
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P'.'ozess statt. Der Abstand betrSgt etwa 6 Grenzschlcht- 
dicken [20, 29] und wird als AbldsungslSnge bezeichnet. 

e: Im Gebiet zwischen dera Plateaudruckpunkt und dem Oiisenend* 
q’^erschnitt flndet der abschlieSende Druckanstieg statt. Der 
Dusenenddruck ist etwas niedriger als der Umgebungsdruck , da 
<lie AuBenluft durch eine Riickstrdmung eingesaugt wird. Der 
jruckanstieg zwischen p und e wird durch die Diisenform be- 
osinfluBt. Fiir normale Diisen ist er klein und steigt annS- 
hernd linear zwischen p und e an. In den in |[ 25 ] aufge- 
fiihrten Versuchen mit Parabeldvisen zeigt sich ein starkerer 
I ruckgradient in der Nahe von e und ein deutlicher Plateau- 
1- unkt. Diese Druckverteilung scheint aber nur durch die Art 
der Auftragung hervorgerufen zu sein, da der Druck nicht als 
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Abb. 6 Wanddruckverteilung als Funktion des Halsab 
standes fiir verschiedene DruckverhMltnisse 

VPa W 


Funktion der DUsenlSnge,sondern des FiachenverhSlltnisses 
dargeptellt ist. In einer Parabeldtise wlrd namlich der 
Anstieg des FachenverhSltnisses mit edDnehmender Entfer- 
nung vom Diisenende iituner kleiner. 

Die Lage des Afalosungsgebietes ist vom Brennkammer- und Umge- 
bungsdruck ajhSngig. Andert man den Rammer- Oder AuBendruck/ 
so verschiebt sich lediglich das Gebiet der Stromungsablbsung. 
Die Abb. 6 zeigt den Wanddruck# der bei einer KegeldUse mit 
verschiedenen Umgebungsdriicken gemessen wurde. Der Wanddruck 
ist mit dem Brennkammerdruck normiert, da bei den einzelnen 
Experimenten nicht immer der gleiche Kammerdruck erreicht 
werden kann. Das Vakuuir.druckprofil ist in einem weiten Kammer- 
druckbereich in normierter Form praktisch unabhangig vom Druck. 
Ist der Umgebungsdruck viel hoher als der Dusenenddruck , dann 
stellt sich die oben beschriebene Wanddruckverteiiung ein und 
der Strahl lost weit innerhalb der Dvise ab. Erhbht man den Kamme 
druck Oder erniedrigt man den AuBendruck, so verschiebt sich 




Pc^Pa 


Abb. 7 Abstand des ersten Druckanstiegspunktes i vom 
Diisenende Uber dem DruckverhSltnis P^/P^ 




das AblOsungsgeblet In Richtung Diisenende. Da die Grenzschlcht- 
dicke anwSchst,vergr6fiert sich das AblSsungsgebiet und der 
Druckgradient verringert sich. 

Die Lage des ersten Druckanstiegspunktes i als Funktion des 
DruckverhMltnisses pVp^ ist in Abb. 7 dargestellt. Der 
Abstand vom Diisenende verringert sich kontinuierlich, bis 
schlie^lich AuBendruck und Diissnenddruck ubereinstimmen. 

2.2.2 Ablosung und Wiederanlegen der Strdmung 

Norma lerweise erfolgt nach der Ablosung der Stromung kein 
Wiederanlegen. In [ 29 , 39, 42j ist ein Wanddruckverlauf be- 
schrieben, der von dera der reinen Stromungsablosung abweicht. 
Der Gasstrahl expandiert in der Diise zu niedrigeren Druckwer- 
ten als bei reiner Ablosung. Der Wanddruck im Ablosungsge- 
biet iibersteigt den Umgebungsdruck und fallt dann auf den 
AuBendruck ab. In der Abb. 8 ist eine Druckmessung dieses 
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Wanddruckverteilung bei AblSsung und Wiederanlegen 
der StrOmung (Kaltgas J-2 Diise, e=40 [39 J) 


Abb. 8 
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Vorganges dargestelXt. Im Gegensatz zur relnen Strdmungseds- 
l&sung, bel der der Abgasstrahl nur elnen Tell des DUsenend- 
querschnittes ausfUllt/ wird im Endquerschnitt kelne Abldsung 
von der Wand beobachtet. 

Dieses Verhalten der Diise» das schon bel Stodola [ssj festge- 
stellt wurde, 1st ahnlich der StrSmung in Uberschallrohren mlt 
VerdichtungsstoB [37^. Damit laBt sich ein Stromungsfeld 
angeben, das in der Abb. 9 zu sehen ist. Der schiefe Verdich- 



Abb. 9 Schema der Wanddruckverteilung und des Strdmungs- 

feldes in einer Diise mit Ablosung und Wiederanlegen 

tungsstoB, der im Ablosungsgebiet entsteht, wird am senkrech- 
ten StoB reflektiert. Die Mach'sche Scheibe fiillt fast den 
gesamten DUsenquerschnltt aus. Die Reflektion des StoBes be- 
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wlrkteln Wlederanlegen der Strdmung, sodaB die DUse voll 
flieBt. 

Die wenlgen verfUgbaren Daten lassen vermuten, daB dieses 
PhSnomen vor allem in kleinen DUsen mit niedrigem Austritts- 
winkel auftreten kann. Diese Konfiguration ist ahnlich der 
eines zylindrischen Rohres mit Uberschallgeschwindigkeit. 

In einer kleinen Diise nimmt auBerdem die Grenzschicht einen 
relativ gr5Beren Platz in Anspruch als in einer groBen DUse. 

2.2.3 J-2 Ablosungsphanomen 

Niederfrequente Wanddruckmessungen in Umfangsrichtung an 
einem 4-k H 2 /LOX Motor (NASA-MSFC) und RuBablagerungen [ 41 ] 
ergeben, daB im Fall der reinen AblQsung die Separations- 
linie im zeitlichen Mittel ziemlich axisymmetrisch verlauft. 

Die visuellen Beobachtungen des Duseninneren bei J-2 Trieb- 
werken ergeben jedoch ein Bild, das davon erheblich abweicht. 
Diese optische Erfassung des AblSsungsvorganges ist in einem 
J-2 Motor mSglich/ da der Abgasstrahl eines LH 2 /LOX Trieb- 
werkes durchsichtig ist und die kryogene Kuhlung der DUse 
zu Kondensationserscheinungen an der Wand fUhrt. An Stelle 
einer ebenen Ablosongs linie sind dreiecksformige Erscheinungen 
(Tepees) zu beobachten, die mit niedriger Frequenz ihre 
Position in Umfangsrichtung und ISngs der DUsenachse Undern. 

In der Abb. 10 ist ein Schnitt durch ein J-2 Triebwerk darge- 
stellt, in dem diese Erscheinungen schematisch eingezeichnet 
sind. Diese Abbildung gibt auch die Kameraposition zur Beobach- 
tung der Ablosungserscheinungen an. Abb. 11 zeigt eine Photo- 
graphic des DUseninneren, in die die wesentlichen PhUnomene 
eingetragen sind. 

Die J-2 Maschine ist ein 1000 kN LH 2 /LOX Triebwerk, dessen 
Brennkaramer und DUse aus 360 und 540 dUnnwandigen RShrchen ge- 
bildet wird. Bei einem FlUchenverhaltnis von 12.5 (J-2D) wer- 
den die Turbinenabgase im Normalbetrieb in die DUse eingeblasen. 
WUhrend der Ablosungstests wurden die Turbinenabgase Uber ein 
Rohr seitlich vom Triebwerk ins Freie ausgestoBen (Abb. 11 ) . 
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Abb. 10 Schematische Darstellung des J-2 Triebwerkes mit 
den beobachteten Abldsungserscheinungen 

In der Abb. 12 ist die Turbinenabgaseinblasstelle schematisch 
eingezeichnet. Durch die Erhohung der Rohrchenzahl von 360 auf 
540 entstehen Dreiecksschlitze (Cat Eyes) , die die Wand auf 
einer Strecke von etwa 10 cm unterbrechen. In einigen der Abld- 
sungstests wurden diese Offnungen mit Blechdreiecken und 
Ablationsmaterial verschlossen, ohne dafi dadurch das optische 
AblSsungsbild entscheidend geandert wurde. In diesem Turbinen- 
abgaseinlaBgebiet verSndern sich die Wandtemperaturen sehr 
stark. Sie sinken urn etwa 300 K in Richtung DUsenende, durch 
die Fiihrung des Kilhlmittels ist die Temperatur in Umfangsrich- 
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Abb. 12 Schema der Turbinenabgaseinblasoffnungen (Cat Eyes) 

• Optische Abldsungsbeobachtungen: 

Die dreiecksformigen Ablosungserscheinungen werden nur im 
Bereich zwischen Cat Eyes und DUsencnde beobachtet. Man er- 
kennt das Ansaugen der Umgebungsluft , die Kondensation des 
Luftwasserdampfes an der Dusenwand und einen keilforraigen 
VerdichtungsstoB, dessen Divergenzwinkel in Richtung zum 
DUsenende zuninunt. Bei einem fasten Brennkammerdruck reichen 
die Dreiecksspitzen nur bis zu einer bestimmten Maximalpo- 
sition in die Diise hinein. Dieser Abstand hangt vom Brenn- 
kammerdruck ab ebenso wie die Anzahl der Dreiecke. Abb. 13 
zeigt die Zahl der Tepees als Funktion des Kammerdruckes . 

Die Auswertung von Hochgeschwindigkeitsfilmen deutet darauf 
hin, dafl die Erscheinungen periodisch ablaufen. Betrachtet 
man drei nebeneinanderliegende Tepees, so Wcichst das mitt- 
lere Dreieck, wenn die beidcr. SuBeren sich verkleinern und 
umgekehrt. In der Tabelle I sind die Frequenzen und die 
Schocklebensdauer dieser Vorgange zusammengestellt ; 
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Abb. 13 Anzahl der Dreiecksspitzen als Funktion des 
Kammerdruckes fur J-2S Triebwerk [l23 


Brenn- 

kammerdruck 

Mischungs- 

verhaitnis 

Lebens- 

dauer 

Frequenz 

(bar) 

LOX/LH 2 

(ms) 

(Hz) 

62 - 65 

4.4 - 4.5 

85 - 90 

10.5 - 11 

59 - 60 

4.3 

105 

9.6 

51 - 56 

4.4 - 4.8 

65 - 95 

10.5 - 15 


Tabelle 1 Frequenz der Dreieckserscheinungon in der 
J-2S Diise [l4^ 

• Wanddruckmessungen; 

Die Wanddruckmessungen zur Feststellung der StrdmungsablS- 
sung zeigen einige Anomalien. In den Experimenter! , bei denen 
der TurbineneinlaB nicht verschlosson ist, stinranen theoreti- 
scher und experimenteller Wanddruck nicht Qberein. Die 
experimentellen Wanddrucke sind hShex als die gerechneten, 






1 


i 


„ J . 


j 

i 

I 




- 20 - 

mit abnehmendem Kainmerdruck vert/rttflert sich die Differenz. 
Versuche mit der gleichen Maschine uud verschlossenen Turbi- 
nenabgasSf fnungen zeigen einen Wanddruck, der niedriger als 
der theoretische liegt, allerdings ist die Meflgenauigkeit 
nicht sehr hoch. Abb. 14 zeigt die Wanddruckverteilung die- 
ser Tests. Einige Bemerkungen zu den Druckabweichungen sind 


Turbinenabgas- 

einlaBSffnungen 



l/r^ 

Abb. 14 Wanddruckmei- mgen bei den J-2S Experimenten [l2, 14] 

Turbineneinlaufof fnungen offen 

" geschlossen 

notwendig. Samtliche Modelltests ergeben Wanddriicke, die mit 
der Theorie ubereinstinunen, die J-2D NASA-MSFC Messungen 
fiihren ebenfalls zu einer Ubereinstirnmung zv/ischen Theorie 
und Experiment. Niedrigere Wanddriicke als theoretisch sind 
in [ 22 ] aufgefiihrt und durch VerdichtungsstSCe hinter dem 
Hals erklSrt. 

Man kann versuchen mit hochfrequenten Wanddruckmessungen die 
optischen PhSnomene zu klaren. Abb. 15 zeigt den zeitlichen 
Wanddruckverlauf bei ansteigendem Brennkammerdruck wahrend 
der Anfahrphase. Die Zeit ist vom Einschaltpunkt an gezahlt. 
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Eb zeigt sich der Obergang von abgeldster StrSmung zu voll 
flieQenden DUse. Das Abpumpen der MeBstelle erfolgt oszillie- 
rend und kann durch Schwingungen der Ablosungsstelle erkSrt 
warden (siehe [ 3 ^ ) . Die niederfrequenten Schwingungen haben 



t(s) 

Abb. 15 Hochfrequente Wanddrackmessung wahrend der Anfahr- 
phase des J-2D Triebwerkes (VJanddruck und Kontur 
siehe Abb. 4: 1/r. == 7.8) 

^MeBstelle 

30 Hz und korrelieren nicht mit der Frequenz der Tepees Oder 
Triebwerksstrukti rschwingungen. Wanddriicke an anderen Stellen 
unc vor allem weiter stromabwarts (l/r^=8.2 und l/r^=9.1) 
zeigen das gleiche Verhalten. Obwohl die Filmauf zeichnungen 
Dreiecksablosungen zeigen, die zu starken Schv/ingungen der 
Wanddruckmessungen fuhren miissten, sind die Amplituden der 
Schwingungen nur 0.03 bar. Abb. 16 zeigt den Wanddruckverlauf 
der obigen MeBstelle zu einem spateren Zeitpunkt. Die Wand- 



theoretisch 


j 

i 


t {s) 


Abb. 16 Wanddruckmessung wahrend des Betriebes des J-2D 
Motors (1/r = 7.8, p = 46 bar) 
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druckmessungen zeigen keine of fensichtliche Korrelation 
zwischen Druckschwingungen und Dreieckserscheimingen. 

Zur Klarurg der optischen PhSnomene und der bei den ersten 
J-2S Versuchen festgestellten Wanddruckanomalien sind verschie- 
dene Deutungsversuche unternonunen wurden, die vox allem folgende 
Punkte betreffen: 

• Korrelation zwischen Injektor und Ablosungsbild 

• Dvisenkonturveranderungen durch 

• Druck 

• Temperatur 

• Schwingungen 

• Grenzschicht 

• dreidimensionale Grenzschicht infclge der Rohrchenkonstruk- 
tion der Diisenwand 

• Storung der Wandkontur durch 

• TurbineneinlaBoffnungen 

• Wandtemperaturunterschiede in Umf angsrichtung 

• Grenzschichtveranderungen durch 

• chemische Reaktion 

• Laminar i sat ion 

• langes Ablosungsgebiet 

• KondensationsstoB an der Wand durch Unterkiihlung 

Bis jetzt wurde kaino entgiiltige Klarung der optischen Erschei- 
nungen und des Wanddruckverhaltens gegeben. Man kann aber die 
beobachteten Phanor'^^ne und die Messungen anderer Stellen zu 
folgenden Punkten zusammenfassen: 


• Die Ablosungslinie oszilliert unsymmetrisch innerhalb 
eines gev;issen Bereiches und kann nur im zcitlichen Mittel 
als nahezu synxmetrisch angesehen warden [36^) . Die Mog- 
lichkeit eines rein zweidimensionalen (rotationssynmetri- 
schen) Ablosungsvorganges wird von verschiedenen Stellen 
angezweifelt. 

• Die dreiecksformigen Abldsungserscheinungen und die dazu- 
gehorigen kegelformigen VerdichtungsstoBe werden durch die 
momentane Ablosung von einem Punkt hervorgerufen. Der Diver- 
genzwinkel des Ablosungsdreieckes steigt in Richtung zum 
Diisenende an, da der Vakuumwanddruck absinkt (Verstarkung 
der schiefcn StoBverdichtung) . 

• Die optischen Erscheinungen stellen nicht nur die Oszilla- 
tion des Abldsungspunktes dar. Sie werden durch zusatzliche 
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Vorgange beeinfluSt (und in ihrer RegelmaBigkeit verstSrkt) . 
Kondensation und stationSrer Warmevibergang an der Wand 
stellen sich nicht augenblicklich ein, sondern benotigen 
eine gewisse Zeitspanne (siehe Abb. 11# verschobener schra- 
ger Verdichtungsstoli) . Deshalb sind die Frequenzen der opti- 
schen Erscheinungen und der VJanddruckspriinge nich_ gleich. 
Die RegelmaBigkeit der Ablosungsdreiecke kann mit der De- 
formation einer diinnwandigen Diise bei Ablosung verglichen 
werden. Das in [44] dargestellte Beulen eines Diisenkegels 
kann in ahnl.icher V'Jeise beim J-2 Triebwerk geringfiigige 
Wandkonturanderungen hervorrufen. Derartige Schwingungen 
(Wellen in einer Membrane) konnen den periodischen Ablauf 
dreier nebeneinanderliegender Tepees erkiaren (Abb 46 in 
[ 12 ]). 

• Bei einem festen Brennkcimmerdruck stimmt die Position des 
ersten Druckanstiegspunktes mit der Lage der Dreiecksspit- 
zen uberein. 

• Bei einem bestiinmten Brennkammerdruck werden die Seiten- 
krafte sehr klein und die Diise flieBt voll (Definition des 
"Abl6sungsanfangs'' siehe Abscimitt 2.4). Trotzdem zeigen 
sich in der Nahe des Dvisenendes kleine Ablosungsdreiecke. 

Mit zunehmendem Brennkammerdruck verkleinern sich diese 
Dreiecke entsprechend der Verschiebung des Druckanstiegs" 
punktes in Abb. 7. 

• Die optischen Erschexnungen reichen nur bis z\im Turbinen- 
einlaB, da oberhalb in Richtung zum Hals die Wandtemperatur 
zu hoch ist# um eine Kondensation zu erreichen. 

• Die Wanddruckablosungsraessungen - stationare Messungen 

im J-2S Triebwerk mit verschlossenen TurbineneinlaSof fnun- 
gen, extrapolierte Daten vder Messungen des J-2S Triebwerkes 
mitoffenen Cat Eyes und instationare Druckmessungen wahrend 
dor Anfahrphase des J-2D Triebwerkes - geben ein mittleres 
Separationsverhalten wieder, das mit dem anderer groBer 
Raketenmotore gut ubereinstimmt . 

• Die Wanddruckanomalien werden v?ahrscheinlich durch offene 
TurbineneinlaBof fnungen hervorgerufen, da ein VerschluB 
der Offnungen die Unterschiede zwischen Theorie und Experi- 
ment nahezu beseitigt. Diese Erscheinung sollte daher nicht 
bei Ablosungsuntersuchungen betrachtet v/erdcn. 

Diese Feststellungen lassen die Vermutung zu, daB die Vorgange, 
die beim J-2 Triebwerk beobachtet werden, mehr Oder weniger aus- 
gepragt in ahnlicher Form auch bei anderen Raketenm.otoren auf- 
treten. Da in dicsen Fallen aber eine optische Beobachtung des 
dynaraischen Charakters des Ablosungsvorganges nicht raoglich ist, 
da der Abgasstrahl normalerweise nicht durchsichtig ist und die 
Wandtemperatur nicht so tief liegt, daB Kondensation auftreten 
kann# und die Wanddruckmessungen normalerweise niederfrequent 
Sind, konnen die J-2 Erscheinungen nicht festgestellt werden. 
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Im zeitlichen Mittel aber stinunen die J-2 Beobachtungen mit den 
VorgSngen Uberein# die im Abschnitt 2.1 iiber die reine Abl^sung 
beschrieben werden. 

Man muS deshalb bei einer Untersuchung des AblSsungsvorganges 
stets unterscheiden, ob der dynamische Charakter (SeitenkrSfte) 
Oder das quasistationare Verhalten von Interesse ist. Das Irtztere 
erlaubt die Auslegung einer DUse unter dem Gesichtspunkt der 
Strdmungsablosung . 

2.3 Ablosungsmessung 

Zur Feststcllung des Ablosungsverhal tens einer Raketenduse muO 
man Druckmessungen heranziehen. Optische Beobachtungen des Ab- 
gasstrahles konnen nur Richtwerte liefern. Im Experiment ver- 
sucht man, die Drucke p^^ und p^ in AbhMngigkeit von den Trieb- 
werks- und Umgebungsbedingungen zu niessen. Abb. 17 zeigt eine 
Photographie eines kleines Raketenmotors (4k H 2 /LOX NASA-MSFC 
Triebwerk) mit 21 Wanddruckaufnehmern. 



Abb. 17 Versuchsaufbau zur Ablosungsmessung am 4k H-/LOX 
Triebwerk des NASA-MSFC 

Experimcntellc Daten sind durch MeBfehler verialscht. Zur Er- 
roittlung des VJanddruckprof ils steht nur eine begrenzte Anzahl 
von Druckaufnehmcrn zur VerfUgung. Deshalb kann der Druck p^. 
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bei dem die erste Abwelchung vom Valcuumwanddruckprofil auftritt, 
nicht exakt bestinmit werden. Dasselbe gilt in viel starkerem 
MaBe fUr den Plateaudruck. Abb. 18 zeigt daza verschiedene 
Druckmessungen des 4k H 2 /LOX Triebwerkes. Die normierten Drticke 



Abb. 18 Warddruckverteilung im 4k H 2 /LOX Triebwerk (NASA-MSFC) 
Test 268/023 (p^=42.2 bar) 

Test 268/019-022 

wahrend der Tests ohne Ablosung stiiranen gut uberein; die kleine- 
ren Abweichungen werden durch die Genauigkeit der MeBaufnehmer 
und Ver starker, Brennkammerdruckfehler und Wand- und MeBboh- 
rungsstdrungen hervorgerufen. D: e Wanddruckmessung im Falle 
der Ablosung stimmt mit diesen Wanddruckwerten bis zu Ablosungs- 
stelle ebenf alls gut uberein. Zwischen der 4. und 5. MeBstelle er- 
folgt der Druckanstieg, der Wanddruck im Ablosungsgebiet 
zeigt aufierdem eine Abhangigkeit von der Betriebsdauer . 

Die Streuung der Druckdaten und die begrenzte Anzahl der MeB- 
wertaufnehmer erlaubt die Eintragung eines Bereiches der m6g- 
lichen Wanddruckverteilung, innerhalb der das richtige Druck- 
profil liegen muB. Der minimale Wanddruck kann nur auf 0.02 
bar genau abgelesen werden, das sind etwa 6% des Absolutwertes . 
Eine Bestimmung des Plateaudruckes ist praktisch unmoglich. 

Dies zeigt, daB man in alien Stromungsablosungstests bei Rake- 
tendiisen den minimalen Wanddruck p. nur innerhalb einer 


m 
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Genaulgkelt von 5 bis 10% bestimmen kann^ . In manchen Experi*- 
menten wlrd dleser Wert sogar Uberschritten [43^. Es 1st zweck- 
mSBig, einen Test ohne Ablbsung durchzufiihren, daniit man eine 
Ref erenzdruckvertei lung hat, mit deren Hilfe man den Minimal- 
punkt besser ermitteln kann. Der Plateaudruck ist fast nicht 
zu erfassen. 

2.4 Abldsungsanfang 

Mit zunehmendem Brennkanvmerdruck Oder abnehmendem Umgebungs- 
druck verschiebt sich das Ablosungsgebiet in Richtung zum Diisen- 
ende. Dieser Zusammenhang ist in der Abb. 7 zu sehen. Dabei 
wird das Gebiet der RUckstromung immer kleiner, bis schlieB- 
lich die Ablosungszone am Endquerschnitt angelangt ist. Dann 
befindet sich der Ablb sung spunk t in unmittelbarer Nahe des 
Dvisenendes. Eine geringfiigige Erhohung des Druckverhaltnisses 
fuhrt zu einer voll flieBenden Diise und die Ablosung erfolgt 
im Endquerschnitt. Diese Bedingung wird als "Ablosungsanfang" 
bezeichnet. Sie bezeichnet den Grenzwert, ab dem man bei sin- 
kendem DruckverhSltnis mit einer Stromungsablosung rechnen 
muB. In diesem Falle entspringt der schrMge VerdichtungsstoB 
in der Nahe des Endquerschnittes und der Minimaldruck wird 
noch vor dem Dusenende erreicht, da das Kompressionsgebiet 
einiga Grenzschichtdicken lang ist. Steigert man vom Ablosungs- 
anfang ausgehend das Druckverhaltnis , so andert sich quali- 
cativ am Stromungs- und Wanddruckbild nichts. Die Stromung 
wird nur noch am Dusenende in der Grenzschicht verdichtet, 
ohne daB Ablosung im eigentlichen Sinne auftritt. Da der Wand- 
druckanstieg ahnlich dem bei Stromungsablosung ist, v;ird 
diese Erscheinung manchmal mit der der Ablosung verwechselt^ 
Deshalb v;ird in [ 29 J diese Erscheinung als "Diisenendef fekt" 
bezeichnet. 

Zur Bestimmung des Wanddruckes, bei dem die anfangliche Stro- 
mungsablosung auftritt, tragt man den minimalen Wanddruck iiber 

"^Eine elegante Methode, wenigstens zum Teil die begrenzte Anzahl 
der MeBstellen auszugleichen, ist in [s3^ aufgefiihrt. Andert 
man den Brennkammer- Oder Umgebungsdruck quasistationar , so 
erkennt man durch das Zeitverhalten der Wanddriicke, wann der 
minimale Druck bei einer MeBstelle erreicht wird. 
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dem OruckverhMltnls p_/p_ auf. Die Meflwerte von den Abbildungen 
6 und 7 Sind dazu in der Abb. 19 entsprechend elngetragen. Mlt 
zunehmendem DruckverhSltnis verringert sich der minimale Wand- 
druck. Das ist das Gebiet der Stromungsablbsung in der DUse. 

1st das Abldsungsgebiet in der NMhe des Dtisenende, so erreicht 
p^ ein flaches Minimum. Dieser Druck entspricht der oben defi- 
nierten Bedingung der Anfangsabldsung. Da ein grdflerer Bereich 
des Druckverhaitnisses Uberstrichen wird, bei dem der Anfangs- 
abldsungsdruck erreicht wird, ist damit aus Abb. 19 das Druck- 
verhSltnis fvir Anfangsablosung kaum genau bestimmbar. Der mini-- 
male Wanddruck zeigt besonders im Gebiet der Anfangsablosung 
einen Hystereseef fekt. Er hangt von der Richtung der Brennkammer- 
druckSnderung ab und wird durch Reibung, Ablosung und Wieder- 
anlegen [29, 4lJ hervorgerufen. Die oben aufgefiihrten nicht 
unwesentlichen MeBfehler tragen ebenfalls zu einem Band von 
minimalen Wanddruckwerten bei. Eine allgemeine Angabe uber 
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Abb. 19 Minimaler Wanddruck als Funktion des DruckverhSlt- 
nisses (nach Messungen von [4^) 
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die Breite dieses Streubandes 1st nicht mdglich (siehe auch 

3.1.4). Steigert roan p /p welter, so erhi?ht sich der Miniroal- 

C 

druck, da keine StriSmungsabldsung mehr auftritt, bis schlieS- 
llch Umgebungs- und DUsenenddruck iibcreinstiinmen. 


2.5 AblSsungskriteriuro 


Eine wesentllche Frage beim Entwurf einer DUse ist der minimale 

Wert des Vakuumdtisenenddruckes p^ , bei dero keine Stromungs- 

e 


"vac 


ablSsung auftritt. Dieser Wert hangt vom Umgebungsdruck ab. Mit 
dem Ablo.jiungskriterium 
ablbsung" beschreibt, ist 


dem Ablo.iungskriterium K , das d:e Bedingung "keine Stromungs- 

S w 


} > p K 

®vac ^ 


(3) 


K hMngt von den verschiedenen Diisenparciinetern ab. Kennt man 
s c 

K und den AuBendruck# so muB man eine Diisengeometrie so aus- 
s c 

wShlen, dafi (3) erfiillt wird. 

Die Bedingung "keine StremungsablSsung" ist der Grenzfall des 
Ablbsungsanfangs. Vernachlassigt man aie Breite des Ablosungs- 
gebietes, so kann man schreiben 


K 


Pi 


sc 


(4) 


Ablosungsanfang 


K muB durch theoretische Ansatze Oder experimentelle Uaten er- 
s o 

mittelt werden. Da in den meisten Versuchen nur der minimale 
Wanddruck fUr einige Druckverhaltnisse bestimmt ist und daher 
der AblSsungsanfang nicht verfugbar ist, muB man als verein- 
fachtes Ablbsungskriterlum 


K. 


sc 


(5) 


Ablosung 


nehmen. Der Unterschied zwischen (4) und (5) ist die Differenz 
p -p , der Anstieg vom Plateaudruck auf den DUsenenddruck, der 
in (5) enthalten ist. Da Pp und p^ annShernd gleich sind, lie- 
fert (5) im Rahmen der MeBgenauigkeit geniigend zuverlSssige 


Werte . 
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3. EXPERIMENTELLE UND THEORETI- 

SCHE STRtiMUNGSABLtJSUNGSERGEB- 
N I S S E 

Zur Auslegung einer nicht ablQsenden Diise bei Gegendruck bentt- 
tigt man das AblSsungskriterium. Dazu kann man experimentelle 
und theoretische Abldsungsdaten nehmen. Da alle theoretischen 
AnsStze auf Daten basieren, die in Versuchen gewonnen sind, 
ist man inaner auf das Ablosungsexperiment angewiesen. 

3.1 Experimentelle Abldsungsergeb- 
n i s s e 

Die Verwendung experimenteller Ablosungsergebnisse erfordert 
die Umrechnung der Testdaten auf das gewiinschte Triebwerk. Das 
fiihrt zu einigen Fragen: Wie ahnlich muB die Maschine im Ver- 
gleich zum neuen Motor sein, damit die Daten auch wirklich ver- 
wendet werden kdnnen und welche Umrechnungsgesetze mdssen an- 
gewendet werden? Man muB deshalb wissen, welche Faktoren die 
Stromungsablosung beeinflussen und welche Wirkung sie auf das 
Abidsungskriterium haben. Auf experimentelle Weise kann man 
das nur erkennen, indem man die Ablosungsergebnisse vieler 
Motoren miteinander vergleicht. 

3.1.1 Veiof fentlichte Experimentaldaten 

Experimentelle Ablosungsdaten von chemischen Raketenmotoren 
sind von etwa 14 verschiedenen Stellen verfugbar. In der 
Tabelle 1 sind die Quellen und die wichtigsten Triebwerkspa- 
rameter aufgefiihrt. [35^ enthSlt eine tabellarische Zusammen- 
stellung der Ablosungsdaten. 

Einige Bemerkungen zur Tabelle 1 unu den verschiedenen Messungen 
sind notwendig. In der Tabelle 1 sind keine Ablosungsdaten von 
Triebwerken mit festen Treibstoffen enthalten. Einige Ergebnisse 
sind in [ 23 J aufgefiihrt. Da in [ 23 ] die MeBpunkte nur graphisch 
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Triebwerk 


Tabelle 1 Zusammenstellung der wichtigsten Quellen von experi- 
mentellen Ablosungsdaten in chemischen Raketentrieb- 
werken und die dazugehorigen Daten der Motoren 


nom 

F 

nom 

e 

0 

W 

T 


nomineller Brennkammerdruck 

nomineller Schub 

Ertspannungsverhaltnis 

Dusenwinkel (g fur Glockendiise) 

Dtisenwand; g glatte Wand 
r Rbhrchenwand 

DUsenwandtemperatur ; u ungekiihlt 

r treibstoff- Oder 
wassergekiihlt 
k KUhlung durch 
Wasserstof £ 


dargestellt sind und auSerdem zahlreiche HeiB- und Kaltgas- 
daten zusStzlich eingetragen sind, ist eine Identifizierung der 
MeBpunkte kaum mSglich. Die Daten stimmen mit denen der anderen 
Quellen liberein. Die Messungen von Forster und Cowles und von 
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Bloomer und Mltarbeitern warden vor mehr als 10 Jahren durchgeftlhrt, 
aber sie erstrecken sich Uber einen weiten Bereich von Versuchs- 
und Triebwerksbedingungen. Sle gehdren deshalb auch heute noch 
zu den wichtigsten bei der AblSsung in chemischen Trlebwerken. 

Nur wenige zuveriassige Abldsungsinformationen sind Uber die 
J-2 Triebwerke vorhanden [12]. Deshalb ist die Bedingung 
"keine Seitenkrafte” zusammen mit dem Brennkaminer- und theore- 
tischen Wanddruck als Kriterixim fUr eine voll fliefiende Duse 
genommen. Einj^.ge instationSre Wanddruckmessungen wShrend der 
Anfahrphase des J-2D Motors sind durch NASA-MSFC Tests vorhan- 
den. FUr ist der theoretische Wanddruck an der Stelle des er- 
sten Druckanstieges genommen, da die Messung des instationSren 
Druckes nicht sehr genau ist. Wahrend des stationSren Teils der 
Experimente ergab sich eine gute Ubereinstimmung zwischen theo- 
retischem und experimentellem Wanddruck. Die RL-10 Ablosungs- 
daten sind etwas fragwUrdig, da durch die kryogene Wandkuhlung 
die MeBleitungen vereisten. Die Daten von Kah und Lewis mit 
einem Hochdrucktriebwerk basieren auf Kurzzeitversuchen von 
etwa 1 s Dauer. Hochgeschwindigkeitsaufnahmen zeigen eine Strd- 
mung, die erst im DUsenendquerschnitt ablest [22]. Diese Mefipunkte 
beschreiben demnach den AblSsungsanfang. In einigen der Versuche 
von Thayer und Booz mit einem Modellraketenmotor des Space Shuttle 
Haupttriebwerkes trat Ablosung und Wicderanlegen auf. Diese Daten 
weichen sehr weit von den Ubrigen Ergebnissen ab, sodaB man sie 
fUr die Aufstellung eines Abldsungskri eriums nicht verwenden 
sollte. 

3.1.2 Methoden der graphischen Darstellung 

Eine prinzipielle Frage bei der Auswertung von experimentellen 
Ergebnissen ist die Methode der graphischen Darstellung. Im 
Falle der Strdmungsablosung in Raketendusen ist diests Problem 
noch nicht vollstUndig gelbst. 

Die ursprUngliche Methode ist die Verwendung von DruckverhSlt- 
nissen Pj,/p^ und P^/P^ 4oJ . Verbesserungen sind von Green 

[le] und Schilling [30, 34^ vorgeschlagen worden, urn die 
Streuung der Daten bei der graphischen Darstellung zu verringern. 
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Die erzielten Ergebnisse stellen aber kelne wirkliche Verbesse- 
rung dar, da die Reduzierung der Streuung nur durch eine MaB- 
stabsverSnderung erreicht wird. 

Die andere Auftragungsmethode basiert auf einem Ergebnis der 
Ablbsungstheorlen; das besagt, daB die Machzahl am Anfang der 
Rekompressionszone ein entscheidender Parameter ftir die AblO- 
sung ist. Deshalb wird bei diesem Verfahren p^/p_ als Funktion 
von dargestellt. Diese Methode wird auch bei der Diskussion 
der experimentellen Ergebnisse verwendet. 

3.1.3 Zusammenstellung der AblSsungsdaten chemischer Raketen- 
triebwerke 


Die Auftragung der Experimentaldaten erfordert die Berechnung 
der Machzahl an der Stelle i. Nimmt man eine isentrope Ent- 
spannung liings der Wandstromlinie# so kann man fUr ein ideales 
Gas schreiben 


Mi = { 


It Uh ^ -]> 


izi 


0.5 


( 6 ) 


Da sich in einer realen DUse der Isentropenexponent y wShrend 
der Entspannung andert, ist die Verwendung eines geeigneten y 
in (6) etwas willkiirlich. Die auftretenden Pehler sind aber 
nicht sehr groB, da eine kleine Abweichung von mittleren 
Isentropenexponent die berechnete Machzahl ..ar wenig beein- 
fluflt. In der Tabelle 2 sind c-e Werte fUr den Isentropen- 
exponenten, die bei der Auswertung zu Grunde gelegt sind, zu- 


Treibstof f- 

Isentropen- 

kombination 

exponent 

HNO^/Anilin 

1.23 

H202/Benzin 

1.20 

02 /Benz j n 

1.24 

Oj/Hj 

1.26 


Tabelle 2 Isentropenexponent der verschiedenen Treibstoff- 
kombinationen [3, 42^ 
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sainmengestellt. 

In der Abb. 20 sind die Abldsungsdaten von chemlschen Raketen- 
trlebwerken aufgetragen. Als zus^tzliche Information 1st der 
Bereich der Kaltgastestdaten angegeben, der in [ 29 I ^Ur die 
Werte aus |_1, 5/ 11/ 2sJ zusammengestellt 1st. Das schraffierte 
Feld kennzeichnet die Mehrzahl der Kaltgasdaten. Abb. 20 zeigt, 
daB die Tendenz von HeiB- und Kaltgasdaten Ubereinstimmt. Mit 
zunehmender Machzahl am Anfang der Rekompressionszone verrin- 



Abb. 20 Zusammenstellung der AblSsungsdaten in chemlschen 
Raketentriebwerken [35] (Symbole siehe Tabelle 1) 

gert slch dcr Abldsungsdruck. Die Kaltgasdaten liberdecken den 
Bereich der HeiBgaswerte/ aber die Mehrzahl der Kaltgastests 
fUhrt zu einem Abldsungskriterlum/ das etwa 10% nledriger liegt 
als das der HeiBgase. Es 1st mdglich/ daB der obere Bereich 
der Kaltgasversuche keine wahre Abldsung darstellt. Es kann 



34 


slch dabel urn den OUsenendeffekt handeln, wle er bel den Daten 
von [l^ zu sehen 1st. Zwel Testserien stlnunen nicht mlt der 
Tendenz der Ubrlgen HelQgasdaten Ubereln. Es slnd die Eijebnisss 
von Versuchen mlt klelnen GlockendUsen. Die dabel beobachteten 
DrUcke slnd wesentllch nledrlger als In den Ubrlgen Fallen. 

FUr elne Untersuchung des Elnflusses der verschledenenParameter 
auf das Abldsungsverhalten 1st elne Verringerung der Streuung 
bel den Experlmentalwerten notwendlg. Im Abschnltt 2.3 wurde 
festgestellt , daE man bel den Ablbsungsversuchen mlt elnem 
Fehler von 5 bis 10% rechnen mu0. Elne Ubllche Methode zur 
Reduzlerung von Meflfehlern 1st d'e Mlttelung verschledener Mes- 
sungen, die unter annShernd glelchen Bedlngungen gewonnen war- 
den. Dieses Verfahren kann man auf die Abldsungstests anwenden, 
Indem man die Daten jedes Trlebwerkes innerha^b elnes gewlssen 
Bereiches von mittelt. I der Abb. 21 slnd diese mittloren 
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Mlttlere Ablosungsdaten chemischer Triebwerke [35J 
(Symbole slehe Tubelle 1} 
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Ablfisungsdaten dargestelit. Der groSe Streubereich von Abb. 20 
hat sich sehr stark verkleinert. Die Abl5sung in cheitiischen 
Rake ten triebwerken mit hdhereiti Schub erfolgt viel eher als in 
den kleinen Kaltgasdiisen. Besonders bei hdheren Machzahlen 
ist der Unterschied betrSchtlich. 

3.1.4 EinfluB verschiedener Parameter auf das Ablosungsvi^r- 
halten 

Die gemittelten Ablosungsdaten von Abb. 21 kbnnen dazu verwendet 
werden, den Eintlufi der verschiedenen Parameter auf das Ablo- 
sungsverhalten festzustellen. 

Mit ansteigender Machzahl am Anfang der Rekompressionszone ver- 
ringert sich das Ablosungskriterium. Bei hdheren Machzahlen wird 
dieser EinfluB geringer und fiir sehr groBe Machzahlen wird 
p^/p^ sicher nicht unterhalb eines gewissen Grenzwertes fallen, 
der groBer als 0 ist. Diese Tendenz stimmt mit der der Kaltgas- 
daten Bberein. Die in [3oJ eingetragenen Ablosungswerte fUr 
Wasserstoff, die bei einer Machzahl von 6.2 ein AblSsungs- 
kriterium von 0.2 zeigen, lassen vermuten, daB bei Kaltgasen 
die untere Grenze zwischen O und 0.1 liegt. Bei HeiBgasversu- 

■J* 

chen kann diese Grenze hoher sein, wie man aus Abb, 21 sieht . 

Der EinfluB des Diisenwinkels auf den Ablosungspunkt ist eine 
Frage, der seit Begi-m der Ablosungsmessungen nachgegangen 
wird. Die bei Kegeldvisen von etwa 15° halbem Divergenz- 
winkel beobachtete nahezu achsparallele Ablosung hat zur 
Vermutung gefvihrt, daB der Ablosungswinkel mit dem Divergenz- 
winkel ubereinstimmt ^33 J. In der Abb. 22 sind dazu die Abl6~ 
sungsdriicke von Dusen verschiedener Divergenzwinkel eingetra- 
gen. Die verfiigbaren Daten iiberstreichen einen Bereich von 
10° bis 30°. Die Ablosungsdaten bei einer Machzahl von etwa 3 


^Die Ablosungstheorie von Crocco-Probstein [sj , die im Abschnitt 
3.3.2 beschrieben wird, zeigt abenfalls einen unteren Grenzwert 
ftir p./p . Er liegt fiir die aufgefUhrten HeiBgasdaten bei 0.12 
bis 0.19. 





Abb. 22 AblSsungspunkt in KegeldUsen verschiadenen Divergenz 
winkels 
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zeigen fur 10°, 15° und 20° die Tendenz, daB mit abnehmendem 
Winkel die Ablosung spater erfolgt. Die Duse mit 30° Divergenz- 
winkel folgt aber dieser GesetzmaBigkeit nicht. Die Daten bei 
einer Machzahl von etwa 4 zeigen keinen Zusammenhang zwischen 
KegelwinkeJL und Ablosungsverhalten. Man muB deshalb annehmen, 


daB der Separaticnsdruck nicht Oder nur sehr wenig vom Dvisen- 
winkel abhSngt. Die von Scheller und Bierlein in [ssj festge- 
stellte Starke Abhangigkeit zwischen Dusenwinkel und Ablosungs- 


kriterium ist wahrscheinlich das Ergebnis einer schlechten 
Druckmessung, da der gerechnete zweidimensionale Wert nicht 
mit den MeBwerten ubereinstiramt. 
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Bel Ablttsungs tests mlt verschiedenen Treibstof fkoinblnatlonen 
varliert der Isentropenexponent. Abb. zelgt den Abldsungsdruck 
der gemlttelten Versuche von Abb. 21, wobei die Punkte entspre- 
chend dem jeweiligen y markiert sind. Man erkennt, daB ein ver- 
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Abb. 23 EinfluB des Isentropenexponenten auf den Ablosungs- 
punkt [ 3 ^ 


Treibstof fkombination Symbol 

HNOa/Anilin O 
H202/Benzin Q 
02 /Benzin □ 
O2/H2 ^ 


nachlassigbarer' Effekt vorhanden 1st. 

Weitere Parameter wie Wandkonfiguration - glatte Wand Oder Rohr- 
chenkonstruktion - und Wandtemperatur haben innerhalb der Streu- 
ung der MeBv;erte keinen wesentlichen EinfluB auf das Ablosungs- 
verhalten [ 3 ^ . 

Die Abb. 21 zeigt, daB ein Unterschied zwischen den Abl6sungsda~ 
ten chemischer Triebwerke und den von Kaltgasversuchen vorhanden 
ist. Auch bei den gemittelten Da ten chemischer Triebwerke zeigt 
sich eine gewisse Streuung, die besonders bei den MeBwerten der 
Raketenmotore im Bereich von = 3*7 ins Auge fSllt. Diese 
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Daten sind in der Abb. 24 Ober dem Schub der Trlebwerke eingetra- 
gen. Mit zunehmendem Schub steigt bei den Glockendvlsen der Abl6- 



F (N) 

Abb. 24 Ablosungsdruck von Triebwerken mit Glockenduse unter- 
schiedlicher Schubwerte (M^ = 3.7/ LOX/H 2 ) 

sungsdruck an, bis er mit dem von groBeren KcgeldUsen ungefahr 
viber eins timmt . 

Eine endgiiltige Klarung dieses Effektes ist nicht noglich/ da 
die Zahl der entsprechenden Versuchswerte noch viel zu gering 
ist. Neben den Meflfehlern, die nur einen Teil der Streuung her- 
vorrufen konnen, sind fvir dieses Verhalten unter anderem folgende 
Ursachen moglich: 

• Key no Ids zahl 

In der Abb. 24 kdnnte man einen Reynolds zahleffekt verrauten, 
da mit zunehmendem Schub auch die Re-Zahl langs der Wand an- 
steigt. Man hat aber bei alien turbulenten Ablosungsmessungen 
keinen Oder einen nur unwesentiichen Re-Effekt festgestellt 
||l0, 24^. Da der Ablosungsprozess innerhalb einer sehr kur- 
zen Distanz erfolgt und daher fast ausschlieBlich die Druck- 
impulskrSfte maBgebend sind (siehe Abschnitt 3.3.2), haben 
die ZahigkeitskrSfte nur einen unwesentiichen EinfluB. 

• Grenzschichtentwicklung 

Die Grenzschicht entwickelt sioh in einer gekriimmten Diise 
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wegen der Druckverteilung senkrecht zur Dtisenwand anders 
als in einer Kegeldvise. Dadurch kann das Abl&sungsverhal- 
ten beeinfluBt warden (siehe Crocco-Probstein Theorie im 
Abschnitt 3.3.2). AuBerdem nimmt in einer kleinen Diise 
die Grenzschicht einen relativ grdBeren Raum ein als in 
eineiu groBen Triebwerk# sodaB dreidimensionale Effekte eine 
Rolle spielen kOnnen. 

• VerSnderung der AblosungslSnge (Oszillationsbreite des 
Ablosungsgebietes) durch die Versuchs- und Triebwerksbe- 
dingungen 

Der mittlere Ablosungsprozess erfolgt innerhalb einer ge- 
wissen Distanz, die einige Grenzschichtstarken betrSgt. 

Die Lange dieser Zone kann durch die Triebwerks- und Ver- 
suchsbedingungen beeinfluBt werden. Modellversuche mit 
Kaltgasdusen und kleinen Triebwerken konnen sehr sorgfSl- 
tig durchgefuhrt werden (starres Modell, glatte polierte 
Wand) - In diesen Fallen ist die AblosungslSnge kiirzer (nie- 
drigere Ablosungsoszillationen |j36^ )und als Folge davon er- 
gibt sich eine Stromungsablosung bei kleineren Drucken als 
in einem groBen Triebwerk, bei dem die Strorungen der Grenz- 
schicht und Zustrombedingungen starker sind. Durch diese 
Storungen 16st die Stromung schon bei einem hoheren Druck ab. 

Die letztere Erscheinung wvirde bedeuten, daB neben einer allge- 
meinen Tendenz des Ablosungsdruckes mit der Machzahl die exakten 
Werte von den jeweiligen Triebwerks- und Versuchsbedingungen ab- 
hangen. Die in |^36j aufgefiihrten MeBergebnisse lassen diesen 
EinfluB als moglich erscheinen. Die Ablosungsdaten groBerer 
Triebwerke stellen demnach eine Art obere Grenze dar, die nur 
bei sehr sorgfSltig durchgefuhrten Versuchen mit den entsprechen- 
den Modellmotoren unterschritten werden kann. Modellversuche sind 
also fiir die Ermittlung des Ablosungsverhaltens groBer Trieb- 
werke wenig sinnvoll (siehe Abb. 24, J-2 Modell und GroBtrieb- 
werk) . 

3.1.5 Zusammenf assung der experimentellen Abldsungsergebnisse 


Die verschiedenen experimentellon Untersuchungen der Stromungs- 



ablttsung In Uberschalldtisen zelgen elne Relhe von (ziim Tell 
streuenden) Effekten, die slch zu folgenden Feststellungen zu- 
sammenfassen lassen: 

• Das AblSsungskriterium p^/Pa erniedrigt sich mit zunehmen- 
der Machzahl Mj^ des ersten Rekompressionspunktes . 

• Es existiert wahrscheinlich eine untere Grenze fUr diesen 
"Abldsungsdruck" , der bei HeiBgastriebwerken zwischen 0.1 
und 0.2 p_ liegen konnte. 

a 

• Die T^lSsungskriteria von groSen Triebwerken (Glocken- und 
Kegelduse) sind hoher als die von Kaltgas- und HeiBgas- 
modelltriebwerken. Die MeSdaten grSBerer Triebwerke stellen 
eine Art obere Ablosungsgrenze dar. 

• Das Ablosungskriterium wird nicht oder nur unwesentlich 
beeinfluBt durch 

• DUsendivergenzwinkel 

• Diisenkontur (Kegel- Oder Glockendiise) 

• Wandkontur 

• Wandtemperatur 

• Treibstof fkombination 

3.2 Experimentelle Abl5sungskri- 
t e r i e n 

FUr die Auslegung einer Duse ist es zweckmaBig einen analyti- 
schen Zusammenhang fur das Ablosungskriterium zu haben, anstatt 
aus Abb. 21 den jeweiligen Wert herauszulesen. Die ubliche 
Methode ist die Verwendung einer empirischen Funktion, deren 
Konstanten durch die Datcnpunkte bestimmt werden. 

Einige empirische Ablosungskriterien sind verof fentlicht worden, 
die alle eine Zusammenhang zwischen dem Ablosungdruck und dem 
Druckverhaitnis p /p ergeben. 

O 3 

Summerfield : 

Das Ulteste Ablosungskriterium stammt von M. Summerfield. Auf- 
bauend auf die Versuche von Forster und Cowles ergibt sich als 
Richtwert fur niedrige Druckverhaltnisse (p /p = 15 f 20) : 

C ci 
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£i 

Pa 


0.4 


(7) 


Bei hSheren DruckverhSltnissen verringert sich dieser Wert. 
Schilling [so, 34^: 

Aufbauend auf die Green* sche Methode [^16^ der Normierung von 

p. mit dem Brennkainmerdruck an Stelle von p</p^ gibt Schilling ’ 
X X a 

eine Beziehung an, die 


p p -1.195 

^ = 0.583 (^) (8) 

lautet. Gleichung (8) gilt fiir kurze Glockendiisen ij • ^ihn- 
lichc Gleichungen konnen fiir lange Glockendiisen und Kegel- 
diisen aufgestellt v;erden. Multipliziert man (8) mit p„/p^, 
so ergibt sich als AblSsungskriterium 


p p -0.195 

^ = 0.583 (^) (9) 


Ein Vergleich von Gleichung (9) mit den gemittelten experi- 
mentellen Daten von Abb. 21 zeigt, daB die Schilling ' sche 
Gleichung viel zu niedrige Ablosungsdriicke liefert. Man muB 
deshalb annehmen, daB (8) auf Kaltgasdaten basiert. (9) 
sollte somit nicht als Ablosungskriterium fiir chemische Trieb- 
werke genommen werden |^35j . 

Kalt-Bendall [ 23 J : 

S. Kalt und D. Bendall verwenden eine Gleichung der Form (9) . 
Die Versuchswerte von Kaltgasdiisen und Raketentriebwerken mit 
festen und fliissigen Treibstoffen verschiedener GrSBe fiihren 
zu der Beziehung 

P 4 p -0.2 

^ = 0.667 {-£) (10) 

Pa Pa 

Bei niedrigen Druckverhaltnissen ist die Ubereinstimmung mit 
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den gemittelten Datnn von Abb. 21 relativ gut, bei hdheren 
Machzahlen weicht jedoch (10) ebenso wie (9) von den Experi- 
mantaldaten ab. 

Alle Gleichungen mit einem einfachen Potenzansatz des Druckver- 
haitnisses verringern bei hdheren Machzahlen den AblSsungsdruck 
zu stark. Korapliziertere Ansatze fUr den DruckverhSltnisein- 
fluB wie der in |^3oJ kQnnen zwar die ’jbereinstimmung mit den 
Experimentaldaten in einem weiteren Bereich des Druckverhait- 
nisses verbessern, jedoch bleibt ein erheblicher EinfluB des 
Isentropenexponenten auf den AblSsungsdruck, der im Versuch 
nicht beobachtet wird. Die Aufstellung einer empirischen Ab- 
losungsgleichung mit dem Druckverhaltnis ist deshalb an einen 
von vorne herein festgelegten Isentropenexponenten gebunden. 

Es ist giinstiger in einer empirischen Gleichung statt des 
Druckverhaltnisses p /p_ die Machzahl M. vom Anfang der Abl5- 
sungszone zu nehmen. Ein Beispiel fur ein solches Ablosungs- 
kriterium, das in der Abb. 25 zuscunmen mit den gemittelten 
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Abb. 25 Empirisches Ablosungskriterium (o gemittelte 
AblSsungsdaten chemischer Triebwerke) 



Experimentaldaten dargestellt 1st/ lautet 


~ = (1.88 M - i)“0-64 m*) 

FUr sollte der Wert 5 nicht sehr iiberschritten werden, da 
Versuchswerte oberhalb dieses Bereiches nicht vorhanden sind. 

3.3 Theoretische Berechnung der 
Abldsung 

Das Phanomen der Ablosung turbulenter Grenzschichten bei Uber- 
schallgeschwindigkeit kann nicht nur bei iiberexpandierten 
Raketendusen, sondern auch bei der Stromung iiber Stufen, um 
Keile und bei der Wechselwirkung zwischen einfallenden Ver- 
di chtungsstoBen and Grenzschichten auftreten. Die dazu aufge- 
stellten Theorien sind deshalb teilweise auch auf die Stromungs 
ablOsung in Dvisen angewendet worden. 

3.3.1 Obersicht iiber die wichtigsten StrSmungsablosungstheo- 
rien fiir Raketendiisen 

Die Aufgabe der Stromungsablosungstheorie besteht darin, die 
Veranderung der Grenzschicht bei der Rekompression und ihr 
Zusaimmenspiel mit der AuBenstromung zu erfasscn. Die zur Berech 
nung entwickelten Methoden, die sich zum Teil sehr stark unter- 
scheiden, basieren auf folgenden Punkten: 

• Gleichgewicht zwischen Wandreibung und DruckSnderung im 
AblSsungsgebiet (Donaldson-Lange ) 

• ImpulsSnderung der Grenzschicht im Ablosungsgebiet und 

charakteristische Geschwindigkeitsprofile fiir die Punkte i 
und s (Tyler-Shapiro [[463 ' ini Prinzip ahnliche Methode 

verwendet J. Nielsen, J. Nielsen Enginecring&Research , Inc., 
fiir die Berechnungen im Rahmen des Projektes SQID) 


• ImpulsSnderung der Grenzschicht im Ablosungsgebiet, Trans- 
formation in die inkompressible Form und Grenzschichtform- 
faktoren (Crocco-Probstein [8j ) 
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• Konstantes VerhSltnis der Machzahlen vor und nach dem AblQ- 
sungspunkt (Mager [,283 » Guman [is3» Reshotko-Tucker [323‘*’» 
Lawrence [^25] ) 

• Druckanderung in der Grenzschicht und Drehung der AuQen- 
strSmung (Mager [^283 ) 

• Ahrlichkeit des AblSsungsdruckanstieges (Chapman [6] ) 

• Charakteristische Stromlinie in der Grenzschicht (Gadd [^isj/ 
Arens-Spiegler [ 23 ) 

Obwohl einige dieser Theorien sehr alt sind, werden sie auch 
heute noch zur Berechnung der Stromungsablosung in Raketendiisen 
verwendet [^ 29 ] . 

In [^3sJ sind die verschiedenen Theorien dargestellt und mit 
den experimentellen Daten verglichen. Es zeigt sich, daB die 
Berechnungsmethode von L. Crocco und R. Probstein die beste 
Obereinstimmung mit den Experimentaldaten liefert. Bei den 
ubrigen Theorien hat entweder der Isentropenexponent einen 
starken EinfluB auf den AblSsungsdruck [^2, 6, 15, 18, 28, 32^ 
Oder die Reynoldszahl , die mit der ortlichen Diisenlange gebil- 
det wird, spielt eine wichtige Rolle [s, 93 * Die Theorie von 
[463 ergibt sogar einen ansteigenden Ablbsungsdruck bei h6he- 
ren Machzahlen. 

3.3.2 Ablbsungstheorie von L. Crocco und R. Probstein [^83 

Das Grenzschichtmodell , das von L. Crocco und R. Probstein 
zur Berechnung des Ablosungsdruckes verwendet wird, ist in der 
Abb. 26 dargestellt. An der Stelle, an der der schrage Verdich- 
tungsstoB aus der Grenzschicht austritt, wird die AuBenstro- 
mung vimgelenkt. In der NShe des AblSsungspunktes sind die 
Ublichen Annahmen der Grenzschichttheorie nicht anwendbar, da 
die Druckverteilung senkrecht zur Grenzschicht nicht konstant 
ist. Diese Abweichungen von der konstanten Druckverteilung 


^Reshotko-Tucker, Lawrence und Tyler-Shapiro unterscheiden 
nicht zwischen dem Ablosungs- und Plateaudruckpunkt. 
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kllngen aOser stromaufwMrts und stromabwilrts rasch ab, sodaB man 
an den Punkten 1 und p mit elnem konstanten Druck rerhnen kann. 
Die Entfernung zwlschen i und p betrHgt nur elnlge Grenzschlcht- 



Abb. 26 Grenzschichtmodell der Abldsungszone von 
Crocco-Probstein 8 


dicken. Deshalb kann man den Massenzustrom in die Grenzschicht 
und die Wandreibung vernachlSssigen. 

Mit der VerdrSngungsdicke 6* ^44j 


6 * = /{l- 
0 


pu 

p u 
e e 


) dy 


( 12 ) 


und der Impulsverlustdicke 0 


0 = ; 


pu 

P u 
e e 


u 


(1 ) dy 


(13) 


u. 


kann man f(ir den Massenstrom if und den Impulsstrom I schreiben 


m = -J-) 


(14) 


a. 
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i - (15) 

Dabel bezelchen p die Dlchte und u die Geschwlndigkelt in der 
Grenzschicht, e steht fUr die Werte am Grenzschlchtrand. 

Betrachtet man nur zeltllch mlttlere VorgSnge und wShlt eln 
Kontrollvolumen, wle es In der Abb. 26 dargestellt 1st, so 
schrelben slch die ErhaltungssStze 

• • 

m. = m (16) 

i P 

ii - ip = «i(Pp-Pi> (17) 


Die Anderung der StrSmungswerte am Grenzschlchtrand durch den 
schlefen VerdlchtungsstoB wlrd durch die Hugenlot-Ranklne Glel- 
chung beschrleben 



(18) 


wobel T die Temperatur am Grenzschlchtrand und y den Isentropen 
exponent darstellen. 

Transformlert man (14) und (15) entsprechend der Crocco-Lees 
Theorle und fafit (16) bis (18) zusammen, so erhait man 


P ■* P 
IE 


-2 


2y ^ _^CL1^ ”l 


(19) 


K 


1 - 


0.5 


CL2 - 0.5 r Y-1 0 Y”1 P 

^CL2, ^ ^ ^ 1- 2 1 ^ Pi 

Y-1 Pr 


^ 0.5 




f 


I 
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Die Konstanten ergeben slch aus den transformlerten Ver- 
drSngungs- und Impulsverlustdlcken zu 



CLl 



Inkompresslbel 


(20a) 


(20b) 

Inkoinpr e s s Ibe 1 

In Gleichung (19) hSngt fUr eine gegebene Machzahl der Druck- 
anstieg nur von den Grenzschichtwerten vor und nach dem Abl6- 
sungsgebietes ab. L6st man (19) nach der Machzahl auf, so er- 
hcllt man 


K 


CL2 


K 


CLl 


1 - 


M‘ = 


K™ - <K 

L ^^1 ^CL2, -1 




■'CL2 2-.L’'"2 * ■'‘"‘’l ■'=''2 


( 21 ) 
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wobei 
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•i 2 'p^ '^CLl 
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CP, 


— ^ (■ 
Y-1 'K 


2 El 


Ei.Ee 


CL2, 


Y+1 Pj 

'*'pI 


K 


CP, 




(22a) 

(22b) 

(22c) 


Der funktionale Zusammenhang der Glelchungen (21) und (22) 1st 
In der Abb. 27 dargestellt. Die Werte, die fUr gewMhlt slnd. 


I 
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fUhren zu elner guten Uberelnstlinmung zwlschen theoretischen 



Y=1.4 

1.3 

1.2 




Abb. 27 Ablftsungskriterium von Crocco-Probstein 

i p X 

o gemittelte Experinentaldaten 


und experimentellen Ablosungsdaten. Der EinfluB des Isentropen- 
exponente.i auf das Ablosungsverhalten ist ziemlich gering, eine 
Erscheinung, die gut mit dem Experiment ubereinstimmt. 

Diese Ablosungatheorie zeigt, daB der Druck, bei dem die Strc- 
mungsablosung in der Dtise erfolgt, von den Grenzschichtparame- 
tern VerdrMngungsdicke und Impulsverlustdl eke abhangt. Storun- 
gen der Grenzschichtentwicklung durch Wandoszillationen, Druck- 
schwankr.ngen und Oberf ISchenrauhigkeit verandern die Crocco- 
Lees Parameter und die AblSsung geschieht bei einem verSnder- 
ten Druck. 
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AN HAN G: Ablfisungsvorhersage fiir das Space Shuttle 

Haupttrlebwerk 

In der Abb. A1 1st die normierte Wanddruckverteilung in der 
Diise des Space Shuttle Haupttriebwerkes dargestellt. Mit dem 
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Abb. A1 Normierte Wanddruckverteilung des Space Shuttle 
Haupttriebwerkes [^17] 

Vakuumdruckverhaltnis am Dusenende p /p ergibt sich iiber 

®vac ^ 

die Gleichungen (6) und (11) 

M. = 4.5 (y = 1.26) (Mehrdimensionaler Wert nach fivl 
^ = 4.2 ) 

p^/p^ = 0.28 i 0.2S (der obere Wert beriicksichtigt 

die Streuung der experimentellen 
Oaten) 

reBCmWO page BLANK NOT FILM® 
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Damit erhHlt man fUr das DruckverhSltnis, bei dem die DOse 
gerade voll flieBt, 




Ablbsungs- 

anfang 


= 148 t 153 


wobei man aus SicherheitsgrUnden den oberen Wert nehmen sollte. 



